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小型航空機の設計試作に関する研究 
-主翼構造と応力状態の測定と評価- 
 
STUDY ON DESIGN AND PROTOTYPING OF SMALL AIRCRAFT 
-MEASUREMENT AND EVALUATION STRESS STATE OF MAIN WING STRUCTURE- 
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This study is conducted as a part of prototype design of a new category small aircraft in our laboratory. In 
the present study, the stress acting on the main wing structure of a new category small aircraft during cruise is 
calculated and compared with the result of stress-strain experiment acting on 1:1 scale model of the main wing 
in order to verify the validity.  In addition, reevaluating the main wing structure, optimization of the prototype 
design was attempted. 
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１． 緒論 
（１）研究の概要 
当研究室では，新しいカテゴリーに属する小型航空機
の試作を行っており，本研究もその一環である．本研究で
は，新しいカテゴリーの小型航空機の主翼構造について，
主翼を非対称薄肉閉じ断面梁として見立て，巡航時に作
用する応力を計算によって求め，これと 1:1 スケールの実
物模型を用いて行った応力ひずみ試験の結果を比較して
評価することで，計算した値の妥当性を確認することを
目的とした．また，得られた結果から計算式を見直し再計
算することで，試作設計の最適化を図った． 
（２）研究背景 
近年，世界で航空機の需要が増加しており，それに伴い，
我が国の航空機産業分野は，MRJ や HONDA Jet などの純
国産機の製造や，B787 の部品の製造を 35％担うなど目覚
ましい発展を遂げている． 
しかし日本国内においては，技術がありながら，小型航
空機の設計のノウハウをほとんど得られておらず，航空
分野の裾野を狭めてしまっている． 
そこで，当研究室は，2004 年に FAA(Federal Aviation 
Administration，アメリカ連邦航空局)によって制定された
れた LSA(Light Sport Aircraft)カテゴリーに属する小型航
空機に着目した．LSA は低コストかつ長い航続距離を持
ち，安全性も高く，コストパフォーマンスが高い機体であ
ることが特徴である． 
 
２． まえがき 
（１）LSA について 
 
 
Fig.1  Classification of aircraft categories1) 
 
LSA の 機 体 は ICAO(International Civil Aviation 
Organization， 国際民間航空機関)が定める規格ではなく，
ASTM (American Society for Testing and Materials， 米国試
験材料協会)によって定められる規格に基づいていること
が特徴の一つで，これが機体の製造及び検査のコストを
抑える要因になっている． 
また，LSA カテゴリーは運用コストや性能・安全性に
おいて ULP(Ultra-Light Plane，超軽量動力機)と軽飛行機の
中間に位置付けされる．ULP は低コストかつライセンス
の取得が容易であるが，安全面や運用面という点では，疑
問符が付く．一方で軽飛行機は，安全性が高く，広い場面
で運用できることが特徴であるが，機体そのものや運用
コストが高く，ライセンスの取得も非常に困難であるこ
とが問題点として挙げられる．FAA はそれを受け，軽飛
行機の制限や飛行方式をより限定的にすることで，安全
性はそのままに，低コストで運用可能なレジャー用途の
入門航空機として，LSA カテゴリーを新設した． 
 
（２）LSA の主な規定 
LSAの機体の制限はアメリカの一般工業規格 ASTM に
よって規定されている． 
主な制限事項は以下の Table 1 に示す． 
 
Table 1  Definition of LSA 
 
（３）ML-11 の概要 
当研究室で設計試作を行っている LSAカテゴリーの航
空機 ML-11 の 3DCAD モデルを Fig.21)，全体の概要を
Table 2 に示す．ML-11 は国内における小型航空機の製造
が有効であるか確認するための試作機である．最大重量
は 550kg 程度，乗員は最大 2 名，コックピットは並列複
座式となっている．主翼は応力外皮構造をとることで，内
部構造の簡略化を図っている．外観は低翼の小型航空機
としては典型的な形式をとっている． 
 
 
Fig.2  Overview of ML-111) 
 
 
 
 
 
 
Table 2  Overview of ML-11 
 
３． 主翼に作用する応力 
近年，構造物の強度計算は，解析技術の急速な進歩と普
及により，特殊な計算法や CAE ソフトを用いて行われる
ようになり，一般的な構造物の強度計算法の有力な手段
となっている．しかし，実際に航空機の主翼のような複雑
な構造物に対して適用する場合，その妥当性には疑問が
残る． 
そこで，主翼中央部分を，簡易的な非対称薄肉断面梁に
見立て(Fig.3)，梁に作用する応力分布を算出し，ML-11 の
1：1 スケール模型における応力ひずみ測定試験の結果と
比較することで，理論式を用いた計算の精度を確認する． 
翼桁および外皮で囲まれた主翼中央部分は、航空機主
翼に働く空気力による曲げモーメントとせん断力を受け
持つ翼幅方向の主要構造部材である。この中央部分のみ
に空気力によるせん断力と曲げモーメントが作用すると
して、応力の計算を行った。 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3  Model of asymmetric cross section beams 
 
（１）荷重条件 
主翼翼面には空気の流れに直角の方向に揚力，水平方
向に抗力が作用し，それを踏まえて構造の設計を行わな
ければならない．揚力及び抗力は航空機の飛行速度や機
体の姿勢により変化し，本研究においては巡航飛行時(巡
航速度で水平飛行時)および制限荷重時(制限速度で引き
起こし時)に働く応力の計算を行った． 
 
 
 
Maximum weight 1320lbs(600kg) 
Maximum speed 120kt(222km/h) 
Stall speed 45kt(83km/h) 
Maximum number of crews 2 
Power plant 1(Non-turbine) 
Propeller Fixed or semi fixed pitch 
Cockpit Unpressurized 
Landing gear Fixed 
Use for Leisure 
Appearance Length 7000mm 
Width 8300mm 
Height 2650mm 
Fuel load 50L 
Main Wing Wing span 8300mm 
Chord length 1300mm 
Setting angle 4° 
dihedral angle 6.5° 
Weight Empty weight 288kgf 
Load age 192kgf 
Maximum weight 480kgf 
（２）応力の計算 2) 
ML-11 の簡略図を Fig.5 に示す．巡航時において，航空
機の主翼に作用する応力は，空力荷重による揚力 L と抗
力 D，主翼の自重量𝑊𝑊，燃料重量𝑊𝑓である．以下にその
計算式を示す． 
   
 L =
1
2
𝜌𝑉2𝑆𝐶𝑁 (1) 
   
 D =
1
2
𝜌𝑉2𝑆𝐶𝑇 (2) 
   
 𝑊𝑊 = 𝑚𝑤𝑔 (3) 
   
 𝑊𝑓 = 𝑚𝑓𝑔 (4) 
 
ここで，𝜌は空気密度[kg/𝑚3]，𝑉は巡航速度[m/s]，𝑆は
主翼面積[𝑚2]，𝐶𝑁，𝐶𝑇は揚力係数，𝑚𝑤は主翼重量[kg]，
𝑚𝑓は燃料重量[kg]である． 
以上から，主翼に作用する鉛直方向の剪断力𝑄𝑦と水平
方向の剪断力𝑄𝑧は，座標軸の正の方向，及び鉛直下向き
(Fig.4 では手前から奥の方向)を正として以下の式で求め
られる．αを迎え角[°]とする．ただし，本研究で行う試
験においては，燃料を搭載していない主翼の模型を利用
する為，𝑊𝑓 = 0とする． 
   
 𝑄𝑦 = −𝐿 + 𝑛𝑊𝑤𝑐𝑜𝑠𝛼 (5) 
   
 𝑄𝑧 = 𝐷 + 𝑛𝑊𝑤𝑠𝑖𝑛𝛼 (6) 
 
空力荷重は主翼に一様に作用するとみなし，荷重分布，
翼自重の図心までの距離をそれぞれ𝑙𝐺1，𝑙𝐺2とすると，主
翼に作用する曲げモーメント𝑀𝑦，𝑀𝑧(Fig.5)は，座標軸
の正の側が引張応力となる場合を正とすると， 
   
 𝑀𝑦 = 𝐿𝑙𝐺1 − 𝑛𝑊𝑤𝑐𝑜𝑠𝛼𝑙𝐺2 (7) 
   
 𝑀𝑧 = −𝐿𝑙𝐺1 − 𝑛𝑊𝑤𝑠𝑖𝑛𝛼𝑙𝐺2 (8) 
 
ここで，Fig.6 に前後の桁と弾性軸の位置関係として，
翼根側から見た右翼断面図を示す．前桁，後桁は前縁から
それぞれ 30%，70%の位置に配置した．またここで、弾性
軸を前縁から 35%の位置と仮定した．この弾性軸の位置
は仮定した位置からずれる可能性があり，今回の試験で
はこの弾性軸の位置を確認する． 
空力荷重が翼面全体に分布荷重として作用し，翼自重
の作用線，つまり弾性軸(Elastic axis)と x 軸との距離(0.35-
0.25)c の偏りから，捩りモーメント𝑀𝑥が発生する．x 軸の
増加する方向に対して，時計回りを正とすると 
 
𝑀𝑋 = −
1
2
𝜌𝑉2𝑆𝐶𝑚  
− 𝑛𝑊𝑤𝑐(0.35 − 0.25)𝑐𝑜𝑠𝛼 (9) 
   
(7)，(9)と Fig.6 より，前桁と後桁に作用するモーメント
𝑀𝐹，𝑀𝑅は， 
   
 
𝑀𝐹 =
7
8
𝑀𝑦 + 𝑀𝑋 (10) 
   
 
𝑀𝑅 =
1
8
𝑀𝑦 − 𝑀𝑋 (11) 
 
(10)，(11)より，前後桁に働く曲げ応力𝜎𝐹，𝜎𝑅は，以下
のようになる． 
   
 𝜎𝐹 =
𝑀𝐹
𝑍𝐹
 (12) 
   
 
𝜎𝑅 =
𝑀𝑅
𝑍𝑅
 (13) 
 
 (12)，(13)式における𝑍𝐹，𝑍𝑅はそれぞれ前後桁の断面
係数であり，この断面係数は主翼中央部分の桁と外皮で
計算される． 
 
 
Fig.4  Simplified view of ML-11 
 
 Fig.5  The direction of each stress 
 
 
Fig.6  Position of Elastic Axis and spars 
 
４． 応力ひずみ試験 
主翼の模型は Fig.7 に示すような，ML-11 の 1:1 スケー
ルの実模型を組み立てて試験を行った． 
 
 
Fig.7  Model of main wing1) 
 
（１）試験装置 
試験場所の都合上，両翼に同時に荷重をかけることが
困難であったため，中央翼の代わりに試験用の台座を製
作し，片翼と結合して試験を行った．結合には高張力ボル
トを使用している．試験装置全体のモデルを Fig 8に示す． 
荷重は 5kg の土を袋に詰めて土嚢を作り，重りとして
主翼に均一に載せることで，空力荷重を模擬した．主翼は
ひっくり返した状態で台座に結合し，土嚢は合計で 27個，
135kg載荷した．これは荷重倍数約 0.5程度の重さである． 
ひずみの測定に利用したひずみゲージは一般的な汎用
箔ひずみゲージであり，KYOWA 社製 KFG-5-120-C1(抵抗
120Ω，グリッド長 5mm，グリッド幅 1.4mm，ベース長
9.4mm，ベース幅 2.8mm)の単軸のひずみゲージを利用し
た．ひずみゲージの貼り付け位置を Fig.9 に示す．裏側に
も同様に貼り付けている．計 70 枚貼り付けて試験を行っ
たが，本研究では曲げ応力に対応するひずみゲージの位
置のみを示した． 
ひずみ測定器は KYOWA 社製の PCD-300A を使用し，
ひずみゲージを直接接続して，測定を行った． 
 
 
Fig.8  Model of stress-strain experiment 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.9  Position of strain gauge 
 
（２）データ処理 
重りを載せていない状態で一度校正を行い，翼に重り
をすべて載せ終えた後にひずみの測定を開始，5 秒間で
250 回出力した曲げひずみのデータの平均値を測定値と
した．測定は 2 ゲージ法で行った．PCD-300A を利用し 1
回の測定で 3 箇所計測，これを 4 回繰り返して主翼 1 周
計測でき，これを 3 周行った． 
得られた測定値に校正係数を乗じて真ひずみを算出し，
真ひずみに縦弾性係数を乗じて曲げ応力を算出した． 
 
（３）試験結果 
弾性変形内であれば，翼面荷重と曲げひずみは線形の
関係であるから，重りを 135kg 載荷した ML-11 の曲げひ
ずみより，巡航時，制限荷重時の条件下で応力を推算した．
Fig.10 から Fig.13 に理論式から得た計算値と試験から得
た推算値の結果を示した．ここで、制限荷重時の条件を
(A)、水平飛行時の条件を(S)とする。 
 
 
 
 
 Fig.10  Comparison of estimated value and calculated 
value in front spar (A) 
 
   
 
 
 
 Fig.11  Comparison of estimated value and 
calculated value in rear spar (A) 
 
   
 
 
 
 Fig.12  Comparison of estimated value and calculated 
value in front spar (S) 
 
   
 
 
 
 Fig.13  Comparison of estimated value and 
calculated value in rear spar (S) 
 
   
５． 考察 
測定値(推算値)において，計算値の傾向と似た，ある程
度良好な曲線性が得られたが，数値は大きく計算値から
離れ，制限荷重時の条件下における後桁の翼根において
は 3 倍以上もの差がついていることが分かる．この計算
値はリベットを考慮に入れておらず，また翼根付近には
かなり密にリベットを打鋲している等，主翼のモデル化
の際に簡略化した部分の影響が，大きく入っていること
が一つの要因であると考えられる． 
しかし，どちらの条件でも曲げ応力において，前桁は推
算値が計算値より小さく，後桁は推算値が計算値より大
きく算出した．推算値と計算値との差異は，構造部材及び
補強材を省略したことによって前後桁共に計算値の方が
大きく出るはずである． 
したがって，これは弾性軸が設計値の 35%c と異なって
いる位置にあると推測できる．すなわち，(10)，(11)式に
おいて，前後桁が負担する主翼に作用するモーメントの
割合が，実際よりも前桁に偏っているために，後桁の計算
値が推算値よりも小さく算出されたと考えられる． 
そこで，Fig.3 の非対称断面梁における断面の重心を求
め，それを弾性軸として計算し，制限荷重時における推算
値との比較を Fig.14，Fig.15 に，水平巡航時における推算
値との比較を Fig.16，Fig.17 に示す． 
弾性軸の位置を変更することで，実際に試験から得ら
れた推定値とより近い傾向の計算値を得ることができた．
理論計算で利用した非対称断面梁にはない，リベットや
補強材の影響を考慮に入れると，妥当性の高いデータと
言える． 
 
  
 
 Fig.14  Revision of calculated value in front spar (A)  
   
 
 
 
 Fig.15  Revision of calculated value in rear spar (A)  
   
 
 
 
 Fig.16  Revision of calculated value in front spar (S)  
   
 
 
 
 Fig.17  Revision of calculated value in rear spar (S)  
   
６． 評価 
ML-11 の主翼は，製作の都合上，外皮を 2mm と他の機
体に比べかなり分厚くとることで，内部構造の簡略化を
図っている．しかし，理論計算及び試験で得られたデータ
より，ML-11 の主翼はやや過剰に強度を持っている事が，
Fig.14，Fig.15 より見て取れる． 
そこで，曲げ応力と外皮の厚さの関係及び，リブの枚数
と外皮の厚さの関係を示すことで，許容範囲内で更なる
軽量化，すなわち主翼構造の最適化を図った． 
 
（１）曲げ応力と外皮厚さの関係 
主翼を簡易化した非対称断面梁において，外皮の厚さ
を変化させると，断面係数も変化し，それによって作用す
る曲げ応力の値も変化する．そこで，外皮の厚さを段階的
に変化させていくことで，非対称断面梁に作用する最大
曲げ応力に耐え得る厚さの範囲を算出した．以下の Fig.18
は外皮の厚さと最大曲げ応力の関係を示すものである． 
 
 
Fig.18  Relationship between bending stress and thickness of 
skin 
 
（２）リブの枚数と外皮厚さの関係 
航空機の外皮は，曲率をもつ薄い曲板が前後桁とリブ
にリベットで固定され形成されている．この曲板が座屈
し，翼表面にしわが発生すると，空力性能が著しく低下す
るため，外皮は座屈しないように設計する必要がある． 
ここで，曲板が剪断を受けるときの座屈応力は，以下の
式で与えられる． 
   
 
𝜏𝑐𝑟 = 𝑘𝐸(
𝑡
𝑏
)2 + 0．1E
𝑡
𝑟
 (14) 
   
b は前後桁とリブで囲まれる長方形板の短辺の長さ，t
は板厚，E は縦弾性係数で，r は曲板の曲率，係数 k は剪
断座屈係数である．(14)式を利用し，リブの枚数及び外皮
の板厚が変化したときの剪断座屈応力と主翼に働く最大
せん断応力を以下の Fig.19 に示す． 
 
 Fig.19  Relationship between number of ribs and thickness 
of skin 
 
 
（３）外皮厚さ及びリブの枚数と重量の関係 
Fig.19 より，曲げ応力とせん断座屈応力の二つの観点
から，取り得る外皮の厚さとリブの枚数の範囲を求め
た．また，その範囲の中で，構造材やリベット等，主翼
を構成するすべての部品の重量を計算することで，主翼
が最も軽量となる外皮の厚みとリブの枚数の組み合わせ
を導出した．以下の Fig.20 は，縦軸は ML-11 の主翼重
量を減らした量，横軸は外皮の厚さ，赤枠は取り得る板
厚とリブの枚数の組み合わせの範囲を示した．r はリブ
の枚数を表し，当然ではあるが，リブの枚数が増えるほ
ど部品点数及び重量は増加する．Fig.20 で言えば下にあ
る直線ほど，翼を構成するリブの枚数が多く，重くなる
ということになる． 
 
 
Fig.20  Amount of weight loss of main wing 
 
７． 改修と再評価 
主翼の翼弦長や翼幅はそのままに，外皮の板厚を変更
した．Table 3 に変更前後及び，一般的な機体と同程度の
リブの枚数である場合の主翼重量を示す．また改修後の
主翼を用いて，強度計算を行った結果を Fig.21 に示す． 
 Table 3より，主翼重量を約8kgの軽量化が確認出来た．
すなわち，両翼で 16kg の軽量化である．外皮の板厚を
2mm から 1.2mm と 40%の減少させたことが，軽量化の大
きな要因である． 
ML-11 は主翼構造の簡易化を図っている為，従来の小
型航空機よりもリブの枚数を減らした分，外皮の板厚を
かなり厚くとっていた．それによって，主翼の重量が重く
なっていたが，改修後の ML-11 の主翼は一般的な小型航
空機とほぼ同じ重さにまで減量することが出来た． 
また，Fig.21 より，曲げ応力に関しても許容応力内に収
めることが出来た．前桁においては，翼根の曲げ応力が許
容応力に切迫しているが，計算値は補強材やリベットの
剛性が考慮されていないので，良好な値と言える． 
 
Table 3 Parameters modification 
 
 
 
 
 Fig.21  Evaluation of modified main wing 
 
 
 Before After General 
Number of 
ribs[-] 
7 7 13 
Thickness 
of skin[mm] 
2.0 1.2 0.9 
Weight of 
main wing[g] 
44256 36120 35602 
８． まとめ 
本研究によって，以下の知見が得られた． 
・航空機主翼に作用する曲げ応力の簡易的計算手法 
・設計パラメータ変更に伴う，評価及び改修方法 
航空機の主翼は，多くの部品点数や複雑な設計などを
有しており，それらを省略したことによる計算精度の低
下や，製造過程への配慮が十分でない事は否めない．しか
し，結果においては計算と試験で良い傾向を得られてお
り，初期設計の妥当性を確かめる段階においては，十分で
あると考えられる． 
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